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超燃燃烧室一维流场分析模型的研究
张 　鹏 ,俞 　刚
(中国科学院力学研究所高温气体动力学开放实验室 ,北京 　100080)
　　摘要 :对公开发表的用于超声速燃烧流场分析的几种一维模型进行了研究 ,指出了其中存在的问题。研究结
果表明 :基于实验静压数据的一维模型 ,若不借助必要的流场测量数据或分析结果 ,或借助于经验性的处理方法 ,
单靠一维假设 ,无法获得较为完整的一维流场分析结果。改进后的一维模型降低了数据处理过程中的不确定性 ,
提高了对一般情况的适应能力。用编制的计算程序 SSC - 2 对两组典型的超燃燃烧室壁面静压实验数据进行了演
算 ,取得了燃烧室出口总压恢复系数的计算值与测量值基本一致的好结果。
　　关键词 :超声速燃烧 ;燃烧室 ;一维流场分析
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The study of one2dimensional flow analysis model of
the combustor in supersonic combustion experiments
CHANG Paul , YU Gang
(LHD , Institute of Mechanics , Chinese Academy of Sciences , Beijing 100080 , China)
　　Abstract :The existent one - dimensional flow analysis models for supersonic combustor were studied. The
results showed that the complete solution of one - dimensional combustion flow field could only be obtained
with either necessary experimental data or some empirical methods. With the improved model , the uncertainty
in the process of data reduction could be reduced. The adaptability of the code could be enhanced. The calcu2
lated values of static and stagnation pressure showed good agreement with experimental data.
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　　William H. Heiser 和 David T. Pratt [1 ]提出的超燃




程 :燃料在 3 点喷注到超声速气流中 ,经过快速混合






释热的交界点 , s 点是分离流的贴合点。在 d 点和 s
点之间 ,由于分离边界层的存在 ,压力近似为一常数。
s 点之后面积扩张的影响超出了剩余燃烧释热的影








图 1 　一维物理模型示意图[1 ] 　(a)轴向位置标记　(b)典型的壁面静压分布
Fig. 1 　Sketch of one2dimensional analysis model
( a) Designation of axial location 　( b) Typical axial distribution of wall static pressure
　　但是 ,这个物理模型存在着几个问题 : (1)等压燃
烧的假设与实验结果相差较大。(2)实际实验中静压
数据很多 ,但模型只用了少数几个关键点。(3) 燃料
只能在一个位置注射。(4) 芯流面积在 d2s 段内的计









验给出 d 点和 s 点的静压 , 人为给定其轴向位置。
(4) 分析中先求马赫数的分布 ,再求其他变量。这些
模型的主要区别在于对燃烧释热过程的分析。
模型 1[1 ]将绝热压缩段 22d 单独处理 ,等压释热
段 d2s 和膨胀释热段 s24 合并处理 ,合并后的 d24 段
中马赫数的分布由芯流面积 Ac 和总温 Tt 控制 :
d M
d x = M
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模型 2[1 ]将三个过程合并处理 ,与模型 1 的不同
之处在于它不需要总温的经验关系式 (芯流的计算同
模型 1) 。整个过程中马赫数的分布由芯流面积和冲
量函数 I 控制 :
M ( x) = 1γ
I ( x)
p ( x) A ( x) - 1
A ( x)
Ac ( x)
其中 , I ( x) = I ( x2) +∫
x
x2
p ( x′) dA ( x′)d x′ d x′ (2)
　　模型 3[4 ]分别处理三个过程 ,其形式类似于模型














　　模型 4 将绝热压缩段 22d 和燃烧释热段 d2s 合并
处理 ,膨胀释热段 s24 单独处理。其形式类似于模型
2 ,方法的实质是模型 1 ,即需要给出总温的经验关系
式。与模型 1 有所不同的是 ,它不需计算芯流面积变
化 ,而是在模型 1 的基础上提出了一个适用于 22s 段
的总温关系式。合并后的 22s 段中马赫数的分布由
冲量函数和总温控制 :






其中 , A (不代表面积) 是 I 的函数 ( I 的定义同方程
2) ,τ= Tt ( x) / Tt2是无量纲总温。
通过对以上几种一维模型的比较 ,分析其有关计
算结果[1 ,2 ] ,得到一些初步结论 : (1) 为了提高模型的
一般性 (如多个位置注射燃料) ,去掉等压燃烧这个假
设是必要的。(2) 利用更多的实验静压数据是可行
的。(3)模型 1 ,2 ,3 中芯流面积在 d2s 段内用插值计
算[1 ,3 ] ,能否通过一维分析的方法进行计算有待进一








面积变化 ,它们都是二阶小量[1 ]) ,假定定压比热和分
















































的 变 量 为 dρ/ρ,dAc/ Ac ,dV/ V ,d T0/ T0 ,d M/ M ,
d T/ T ,d p/ p ,一共是七个 ,因此必须提供补充方程才
能求解。
绝热压缩段 22d 内流动绝热 ,可得补充方程。通
过对实验静压数据的拟合 ,可以得到补充方程 d p/ p
= f ( x) (拟合多项式) 。由此 ,完全由一维假设所建立
的方程可以求解。
燃烧释热段 d2s 仍有补充方程 d p/ p = f ( x) 。因
为存在边界层分离 ,芯流面积 Ac 是个未知量。因此 ,






模型 3给出的用 d点和 s 点的对 d2s 段进行插值拟合。
此外 ,其他几个流动变量 (如总温 T0) 的变化规律比
较复杂 ,不适合作为假设条件出现。
燃烧释热段 s24 由于分离的边界层在 s 点贴合 ,
有 Ac ( x) = A ( x) (燃烧室截面积已知) ,方程组封闭
可解。
如前所述 ,燃烧释热段 d2s 中方程求解需要已知




d 点和 s 点选取的问题转移到经验关系式中 ,并非不
用考虑。
概括上面的分析 :问题的关键在燃烧释热段 d2s ,








最后 , 由以上问题的分析结论如下 : (1) 可以去
掉等压燃烧的假设。(2) 可以利用更多的静压数据。
(3) 可以实现燃料在多个轴向位置注射。(4) 一维分
析的框架下 , 经验性的关系式不可避免。(5) 一维分
析的框架下 , d 点和 s 点的自动选择不能实现。
2. 3 　改进的模型
综合上面的分析 ,在模型 3 的基础上提出改进的
一维分析模型 : (1) 燃烧室中的物理现象解释为两个
过程 :绝热压缩 22d 和燃烧释热 d24。(2) 绝热压缩段
22d 的马赫数计算式与模型 1 相同。(3) 燃烧释热段
d24的马赫数控制方程与模型3相同。(4) 各段静压及
其梯度通过实验静压数据多点拟合得到。(5) d 点和 s
点通过经验公式确定 : pd = δpmax 和 ps = <pmax ( pmax
是所有静压数据中的最大值 ,δ和 <是总结大量实验
数据得到的经验常数 ,本文的算例中δ = 0. 75 , < =
0. 9) 。(6) 芯流面积 Ac 在 d24 段通过多点拟合得到。
(7) 求得马赫数分布之后 ,其他流动变量利用等熵流
公式[1 ,4 ] 计算。
3 　典型算例及分析
笔者将文献[5 ] 的两组实验数据作为算例 (算例
的实验条件及燃烧室构型见文献[5 ]) ,用改进后的一
维模型进行了分析。图 2 和图 3 是流场参数用编制的
程序计算的结果 ,其中 ,实验测得的静压分布和出口
总压恢复系数也放在图中作为比较。
图 2是算例 1 (煤油只在一个轴向位置注射 ,一对
凹腔) 的计算结果。静压分布采用高阶曲线分段拟
合 ,改进后的模型可以计算出各流动变量更细致的变








段 d2s 中 , s 点 (350mm) 以后总温变化不大 ,这反映了
实验中燃料在注射点 (220mm) 附近得到了充分的混
合燃烧。总压在整个过程中不断下降 ,燃烧室出口总





图 2 　无量纲流动变量的轴向分布 ( Pe 是静压测量值 , Pte
是燃烧室出口总压量值)
Fig. 2 　Non2dimensional flow variables distributions in the ax2
ial direction( Pe is experimental static pressure , Pte is
the stagnation pressure at combustor exit)
图 3 　无量纲流动变量的轴向分布 ( Pe 是静压测量值 , Pte
是燃烧室出口总压量值)
Fig. 3 　Non2dimensional flow variables distributions in the ax2
ial direction ( Pe is experimental staic pressure , Pte is
the stagnation pressure at combustor exit)
　　图 3 是算例 2 (煤油同时在两个轴向位置注射 ,
两对凹腔)的计算结果。算例 2 的结果大体与算例 1
相同。如果煤油第一个注射点 (220mm) 下游和第二
个注射点 (480mm)上游之间的一段区域长度较大 ,此
区域中面积扩张 (扩张起点 3 在 380mm) 相对于燃烧
释热来说对静压变化起控制作用 ,表现为静压的下降
和马赫数的增加。如果马赫数在此区间的回升不充
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分 (压力下降不足或区间较短) 或第二组燃料量比较
大 ,则第二组燃料的燃烧会使马赫数降到 1 以下 ,从





燃烧室出口总压恢复系数计算值为 0. 33 ,测量值为
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